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The calculation  results of pedal position were  compared with  the  flight  test data.  
The accuracy of the tail rotor power was presented in the percentage of the maximum tail 




provide  at  least 90-%  confidence of  the  tail  rotor power,  except  at  large  sideslip  angles.  
Additionally,  due  to  the  tail  rotor  power  sensitivity  to  the  pedal  position  variations,  the 
measurement of pedal positions should be performed precisely. 
Based  on  the  results  of  this  investigation,  utilizing  the  algorithm  model  for 
predicting tail rotor power from pedal position will result in a 90-% confidence of the tail 
rotor power being applied. 
Recommend an alternative  fuselage yaw moment due  to  sideslip chart be used  to 
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  Modern  sensors  and  prognostic  tools  have  eliminated  some  of  the  uncertainty 
inherent  in  the component usage.   Consequently,  the  component  replacement  criteria  are 
evolving from an hourly requirement to one based upon a usage spectrum.  In the aerospace 
industries,  Goodrich  Aerospace  has  been  conducting  research  and  development  on  the 
Health and Usage Management Systems (HUMS) in the past ten years.   By implementing 
the HUMS,  systems  evaluators  can  tailor  necessary maintenance  schedules  based  on  the 
collected data from the on-board data acquisition systems.  The goal of HUMS is to reduce 




Many  helicopter  components  involve  rotating  machinery.    Monitoring  these  require 
2 
complex,  unreliable  slipring  assemblies  or more  expensive RF  sensor  transmitters.   An 
alternative  to active monitoring of  these components  is  the development of an algorithm 












representative  operational  conditions.   The  aerodynamic  theories  are  readily  available  in 
various  references,  e.g.  textbooks, manufacturer  supplied materials  and  technical  reports.  
These  aerodynamic  theories were  applied  in  developing  a  specially  designed  calculation 
model.    Due  to  the  familiarization  to  the  software  program,  the  author  selected  the 
Microsoft  Excel  as  a      calculation  tool  for  the  prediction  of  the  tail  rotor  power 
requirements.  A variable input page was assigned for all flight data entries, and it provided 
convenience  to  the  users.    In  addition,  user  changes  to  equations  for  calculation  is  not 

























with  the  doors  installed,  instrumentation  boom  installed,  and  bleed  air  off.    Cockpit 
instruments  included:  an  engine  oil  pressure  driven  torquemeter  gauge  (%Q),  a  self-
generating,  electrically-driven  Turbine  Outlet  Temperature  (TOT)  gauge  (∞C),  a  gas 
producer  (N1)  tachometer  (%RPM),  and  an  engine  (N2)  and  rotor  (NR)  dual-tachometer 
gauge  (%RPM).    In addition  to  the cockpit  instruments,  flight data can be also collected 
5 
through the instrumentation boom and transferred to the on-board data acquisition system.  





bolts, which  have  hollow  shanks  for  installation  of weights  to  balance  the  hub.   After 
balancing, the bolts must be kept with their respective rotor hub grips.  Blade alignment is 
accomplished by adjustment of blade latches, which engage the root end of the blade.  The 



















The  blades  are mounted  in  the  yoke  by means  of  spherical  bearing, which  are 
mounted  in  the grip plates on  the pitch change axis.   The  spherical bearings provide  for 











observed  through  a  transparent  plastic  sight  glass  in  the  side  of  the  reservoir.   A  valve 
assembly,  located  on  the  right-hand  side  of  the  system  just  above  the  work  deck 
incorporated  a  solenoid  by-pass  valve  and  filter  element  assembly, which  incorporates  a 
filter condition red button.  The hydraulic system is serviced with oil, Specification MIL-H-
6506.  Reservoir capacity is one pint.  The main hydraulic system contains one power pack, 
three  servo actuators with  three  irreversible valves.   The  system operates at 600 PSI and 
adjustment is provided at the relief valve and pressure regulator.  The power pack is a self-
contained  unit  located  on  the  forward  face  of  the  transmission  and  driven  by  the 
transmission oil pump  shaft.   The  transmission driven hydraulic pump provides  for  fully 
boosted  flight  controls  being  available  during  autorotative  flight.    The  complete  unit  is 
removable from the pylon without disrupting the hydraulic system.  The irreversible valves 
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provided  for  control  inspection  and maintenance  accessibility.    Cyclic  and  collective 
controls  are  routed  to  the main  rotor  blades  through  the  swashplate.   The  directional 
controls are routed through the tail boom to the tail rotor.  Fixed length control tubes and 
a minimum of adjustable tubes simplify rigging.  All self-aligning bearings and rod ends 































































Parameter  Range  Units  Comments 
Ambient Pressure  0 to 20  Inch Hg  Boom Static Port 
Pitot Pressure  0 to 12  Inch H2O  Boom Static Port 
Outside Air Temperature  0 to 100  Degree C   
Sideslip Angle  +/- 40  Degree  Boom Value 
Rotor Speed  0 to 80  Hz  Pulse Train 
Gas Generate Speed  0 to 80  Hz  Pulse Train 
Power Turbine Speed  0 to 80  Hz  Pulse Train 
Turbine Outlet Temperature  0 to 1000  Degree C   
Engine Torque Pressure  0 to 100  PSIG   
Pitch Attitude  +/- 40  Degree  Gravity Erection 
Roll Attitude  +/- 60  Degree  Gravity Erection 
Pitch Rate  +/- 30  Deg./Sec.   
Roll Rate  +/- 30  Deg./Sec.   
Yaw Rate  +/- 30  Deg./Sec.   
Normal Acceleration, Nz  +/- 3  g   
Longitudinal Acceleration, Nx  +/- 3  g   
Lateral Acceleration, Ny  +/- 3  g   
Longitudinal Stick Position  -20 to +15  Degree   
Lateral Stick Position  -15 to +15  Degree   
Collective Stick Position  0 to 35  Degree   








































































































A single rotor helicopter with  the rotor blades propelled by  the  rotation of a central 
mast develops a reaction torque on the fuselage.  It is this reactive torque that must be 
countered by tail rotor thrust to provide controlled flight.   
The power of  the  tail rotor can be determined by measuring  the  twist of  the  tail 
rotor mast.  This method requires a complex and unreliable slip ring assembly as part 
of an instrumentation system due to the nature of the rotating components.   
A more simplistic and reliable approach  to determine  tail rotor power  is  to  infer  the 
tail  rotor  power  by  measuring  the  antitorque  pedal  position.    This  approach 
necessitates the determination of the separate power contributions from the main rotor 
and  tail rotor, (assuming all other power consumptions are much  less  than  tail rotor 
power) 
PPP MA +=           (1) 
where: PA = Applied Power 
19 
      PM = Main Rotor Power 
P = Tail Rotor Power 
The  power  applied  is  measured  using  the  standard  torquemeter  system  of  the 
helicopter.  Solving for the tail rotor component, equation (1) becomes, 
MA PPP −=           (2) 
The  counterbalancing  torque  on  a  single  rotor  helicopter,  e.g.  OH-58A+,  is 
provided by  an  antitorque  tail  rotor which  is driven directly by  the main  accessory 
gearbox  so  that  the  output  of  the  tail  rotor  is  determined  by  the  antitorque  pedal 
position in a hover condition. 
The antitorque tail rotor is located at a fixed distance from the helicopter center of 
gravity.    The  torque  developed  by  the  antitorque  tail  rotor  thrust  is  equal  to  the 










        (3) 
where: T = Tail Rotor Thrust 
       lT = Tail length 
      Q = Counter Torque 
      Ω = Rotor RPM 
The subscript M refers to the Main rotor. 










PT =Ω= /*550            (4) 
 
Antitorque Power in Hover 
During  the hover condition,  the  tail  rotor,  like  the main  rotor,  requires power  to 
overcome  the profile and  induced drag.   Analysis of  the power  required  is handled 




requirement.   Aerodynamic  losses  include Vertical  Fin Blockage Effect  and Rotor 











Profile  power  is  the  friction  drag  that  the  rotor  blades must  overcome  during 






1 Ω=            (5) 
where:  ΩR = blade tip speed 
      ρa = ambient air density 
      A = Disc Area 
      σR = Rotor Solidity 
      cd = Profile Drag Coefficient   
The disc area (A) is the total area scribed by the path of the rotor without coning, 
2RA π=           (6) 
where: R = Radius of the Tail Rotor Blade 
The Profile Drag Coefficient (cd) varies  little over the normal operating range of 














it  is  a  function  of  the  tail  rotor  thrust.   The  induced  power  of  a  thrusting  rotor  is 
altered  by  forward  and  lateral  relative  velocities  of  the  helicopter  and  the  rotor  tip 
losses.   
ii TvP 550
1=           (9) 
where: Pi = Induced Power 
  vi = Induced Velocity 
The  tail  rotor  thrust  was  determined  using  the  moment  balance  relationship 
established by equation 4.  The induced velocity is a function of the tail rotor thrust.  














BV         (10) 
where:  B = Tip Loss Factor 
Vv = Kinematic Velocity of the Tail Section 
      VF = Horizontal Velocity 
23 
In  the  hover  case,  horizontal  velocity  is  zero  and  the  tail  rotor  is  assumed 
unaffected  by  the main  rotor  downwash  and  therefore  the  vertical  velocity  is  also 
zero.   









































o ρ=         (13) 




Bv can  be  determined.    Since  induced 
velocity, vi, is the only remaining unknown, the solution of this equation can be used 
to determine vi.  Using this value of vi, the analytical tail rotor induced power can be 








vertical  fin  is  installed  in  the  airflow  path,  it  reduces  the  net  thrust  that  can  be 
developed  for  antitorque  purposes.    Consequently,  isolated  tail  rotor  performance 
must be adjusted for the blockage effect by increasing total tail rotor thrust as shown 
in figure F.4 (Ref. 2).  The ratio of the tail rotor thrust to net thrust is a function of the 
fin/rotor  separation  (s/R), where  (s)  is  the  distance  between  the  tail  rotor  and  the 
vertical fin, and  the blocked  fin area  to  rotor disc area  ratio  (Sv/πR2).   Utilizing  the 





kinematic body acceleration.   However, once  the  trimmed condition  is disturbed by 
unbalanced  forces,  e.g.  transient  force,  the  tail  boom will  tend  to  rotate  about  the 
helicopter  center of  gravity.   The  rotation  rate,  in part, depends on  the moment of 
inertia of the helicopter, and is inversely proportional to the moment of inertia.  
In addition, due to the moment change, the required tail rotor power is changed.  If 
the moment  is  in  the  same direction as  the  tail  rotor  thrust,  the moment will assist 
countering torque and the required tail rotor power is reduced.  On the other hand, if 
26 
the moment  is  in  the  opposite  direction,  the  tail  boom  will  contribute  additional 
moment in the direction of the torque reaction and more tail rotor power is needed. 
This relationship is presented in the following equation: 











IT α=           (15) 
The  tail  rotor  thrust  corresponding  to  the  inertial  acceleration  for  a  specific 
helicopter  can  be  determined.    Since  this  thrust  affects  the  tail  rotor  power 








the  angle  of  attack  thereby,  increases  tail  rotor  thrust.    To  maintain  balanced, 
antitorque  requires  a  reduction  of  tail  rotor  power  in  this  situation.    The  axial 
velocity  effects may  cause  tail  rotor  power  requirements  to  increase  or  decrease.  
Knowledge of local blade axial velocity due to winds, lateral translation and yaw rate 
are required to quantify the axial velocity effects on tail rotor power.  For winds and 
lateral  helicopter  translation,  the  velocity  is  applied  directly  to  analyze  the  yaw 
effects that require a kinematic solution.  The yaw rate multiplied by the length of the 
tail  calculates  the  axial  velocity  at  the  helicopter  tail  rotor.    Including  the  axial 
velocity,  the  total  inflow speed of  the  tail rotor can be determined  in  the following 
equation,  




This velocity  is used  to calculate  the  tail rotor power.   Therefore,  it needs  to be 
converted  in  terms  of  power.    A  variation  in  axial  velocity modifies  the  inflow 













the  altitude  increases,  the  air density decreases  and  rotors must  increase  angle  of 
attack  to  generate  the  same  required  thrust  for  antitorque.    To  obtain  a  more 

























H1  force  is  zero,  but  in  forward  flight,  difference  in  the  advancing  (high  velocity, 
moving  into  the  forward  flight  ëwindí)  and  the  retreating  (low  velocity,  moving 
ëdownwindí)  blade  chordwise  forces.   This  variation  of  the  chordwise  profile  drag 
force in forward flight produces two effects: 
1.  An increase in tail rotor torque requirement, which causes the power requirement 





flow  produces  a  rotor  shear  force  in  the  downstream  direction with  an  associated 
increase in the power required in forward flight of approximately 55 percent (Ref. 2).  
The H2  forces can be calculated by  increasing  the profile power  required values by 





























































antitorque  thrust  requirement  in  forward  flight  conditions.    This  favorable 
contribution increases with increased forward flight speed.    
32 




velocity and sideslip angle.   The other parameters, e.g.  the dimensional and  inertial 
terms, are constant.  Therefore, either changing the forward flight velocity or sideslip 
will  result  in  changing  the  yawing moment.  For  example:    increasing  the  forward 
flight velocity or sideslip angle will increase the yawing moment for given inertial and 
dimensional conditions.    










(Fig  F.5, Ref  6), more  calculations  are  required  to  determine  the  fuselage  yawing 




angle.   When  the  helicopter  is  in  translational  flight,  the  fin  will  experience  the 
dynamic  pressure  caused  by  the  resultant  relative  wind.  The  resultant  dynamic 
pressure acting on  the area of  the  fin generates a  force and causes  the  tail boom  to 
rotate about the aircraft center of gravity.  Therefore, the local velocity is required for 





































Due  to  the  insignificant  power  consumptions, both  the  cooling  fan  and  the  tail 
shaft bearings are assumed to have no effect on power required calculations. 
This calculated gear box  loss  is compared with  the  total power applied from  the 
tail drive shaft.  Power losses due to the mechanical components of the tail rotor are 
calculated using a constant efficiency  factor.   This efficiency  factor  is  typically  less 














P = (Pi * F + Po) / η         (25) 
where: F = Vertical Fin Blockage Factor 
 
This  calculation  for  the  required power  from  the  tail  rotor must  agree with  the 
calculated value.   If not  in agreement, an  iterative solution using  tail  rotor power  is 
performed to eliminate the error, 
0=−= MME PPError        (26) 
PPP AME −=           (27) 
Once again, the applied power is a function of the torque and the rotational speed 







specific  tail rotor blade needs to be first determined.   Using  the blade NACA airfoil 
chart  (Fig F.6, Ref  4)  to  find  the  corresponding  angle  of  attack.   Since  pedals  are 
mechanically linked to tail rotor blades, the movement of the pedal and the tail rotor 
blade  angle  should  correspond  in  a  linear  relationship.   Once  this  relationship  is 
applied, the pedal position can be determined.  On OH-58A+ the tail rotor pedal travel 




coefficient  (CT)  can  be  determined  by  the  previously  described  relationships.   The 
thrust and lift are equal.  Change in thrust is given by, 




    ϕ = Angle between thrust and lift 
As  assumed,  the  angle between blade  thrust  and  lift  is  small.   Using  the  small 
angle assumption, the equation can be simplified as follows: 
LT =             (29) 
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=           (30) 
     where: CL = Lift Coefficient 
      U = Effective Freestream Velocity 




222 )( ivRU +Ω=         (31) 
The  lift  coefficient  can  be  calculated  from  equation  (30).    In  addition,  the 
coefficient of lift can determine the angle of attack from  the known  lift curve slope.  





case,  it  is  necessary  to determine  the  angle of  attack  of  the  blades.    If  there  is  no 
induced air flowing through the rotating blades, the angle of attack is equal solely to 







)( irL aaC ϕθα −==        (32) 
where: a = Lift curve slope per radian 
      θ = Tail Rotor Blade Angle (rad) 
      ϕi = Inflow Angle (rad) 





C ϕθ +=           (33) 
Even though the inflow angle is an unknown in the above equation, it is assumed 
that this angle can be approximated by the relationship of the induced flow velocity to 





















Based  on  the  analytical  model,  the  calculation  for  the  tail  rotor  power  required 
consists  of  various  components,  which  include  induced  power,  density  altitude 
correction, profile power, gearbox loss, vertical fin blockage effects, fuselage moment 
contribution,  and  inertia  effects.    The  consideration  of  all  these  components 
minimizes  the errors between  the actual and  the analytical  results.   Each  individual 
component contributes different values  to  the  total  tail rotor power required.   These 
values vary according to the helicopter flight regimes.  For example: compared to the 
level flight performance, hover performance is calculated on primarily from  induced 














decrease  to  as  low  as  59.1-%  in  hover  performance,  17.67-%  in  level  flight 









  Hover  Level Flight SideSlip  Sideward Step Inputs  Rotations  Rotation 
Recovery 
Induced Power  59.1  17.7  35.1  52.2  58.8  63.4  56.9 
Profile Power  36.3  80.8  83.0  43.8  36.7  32.3  38.7 
Altitude Density 
Correction 
4.40  4.90  11.8  6.30  5.50  5.50  4.70 
Gear Box Loss  4.21  8.78  8.95  5.00  4.25  3.80  4.50 
Blockage Effects  0.610  0.380  0.330  0.650  0.640  0.600  0.600 
Fuselage Moment 
Contribution 
0  62.5  59.3  3.70  0  0.300  0 
Inertia Effects  0  0  0  0  15.9  0  24.1 
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Two  flight  tests  were  performed.    These  tests  consisted  of  different  flight  tasks, 
including  Ground  Operation,  Hover,  Take-Off  &  Climb,  Forward  Flight,  Cruise, 
Loiter, Descent  and Approach  and Landing.   An OH-58A+  helicopter was  used  in 





and flight  test plan (App C).   The weights were 3022-lbs with c.g. of 109.4-in  (aft) 
and 2797-lbs with c.g. of 110.0-in (aft), respectively.   Testing was conducted  in 2.5 
hours and 109 data sets were recorded.   All  these flight configurations  reflected  the 
general usage of  this  type of aircraft according  to  the  surveys  (App A) provided by 
various  Bell  206  Jet  Ranger  or  OH-58A  derivatives  pilots.    The  rationale  for 


























2926  109.8  892  24 Hover 
Performance  2720  109.2  985  20 
0  2 to 10-ft skid height 
2944  109.8  1010  24 Low Speed 
2770  109.3  901  20 
5, 10 & 20  Same airspeeds for both left, right & forward. 
2881  109.6  4250  22  106 Level Flight 
Performance  2959  109.8  3255  18  33 to 104 
 
2840  109.5  3715  22 Sideslip 
2914  109.7  3708  18 
70 & 100  15-deg left to 14-deg right sideslip angles 
2818  109.4  885  24  Between 40-deg/sec left & right Yaw 
Acceleration  2722  109.2  950  20  0  24-deg/sec left to 37-deg/sec right 
2816  109.4  885  24  Between 40-deg/sec left & right Deceleration 
Recovery  2720  109.2  950  20 
0 
24-deg/sec left to 37-deg/sec right 
2830  109.4  880  24  0.25-in left to 0.25-in right Step Input 
2709  109.1  945  20 
0 
0.25-in left to 0.32-in right 
3020  110.0  900  24 Ground 
Operation  2797  109.4  900  20 
0   
2897  109.6  980 to 2000  24  20 to 55 Takeoff & 
Climb  2591  108.9  840 to 1650  20  14 to 67 
70 to 80-% main engine torque 
applied 
2884  109.6  3620  24  76 to 93 Loiter 
2896  109.6  3980  20  69 to 83 
 
2918  109.7  1530 to 1400  24  69 Descent 
2654  109.0  2800 to 2130  20  63 to 81 
 
2793  109.3  1008 to 970  24  43 to 0 Approach & 





































In  the  Sideslip  tests,  angles  from  15-degrees  left  to  15-degrees  right  were 
evaluated on  the  test helicopter.   Two different airspeeds, 70-kts and 100-kts, were 








A  range  of  yaw  rates  between  40-deg/sec  left  and  right was  performed.   Pedal 
inputs were used  to  initiate and maintain  the desired  rotation  rates.   The OH-58A+ 

























































Not all  the  tests performed on  the  test days were simulated  in  the analytical model, 











Loiter was performed by establishing  the  required  loiter airspeed  in  level  flight.  
Descent  and  approach  were  conducted  by  establishing  a  rate  of  descent  with  a 




















test values were plotted  for various  flight  regimes.   These pedal position errors were 
determined  by  comparing  the  measured  and  calculated  values.    The  ratio  of  these 




the maximum  calculated  tail  rotor  power  is  67.9-hp.   Since  there  is  a  corresponding 
calculated  tail rotor power value for each pedal position,  the percentage error of each 
pedal  position  generates  a  corresponding  percentage  error  on  tail  rotor  power.    By 
knowing the pedal position errors, the tail power errors can be determined.  The pedal 






  The hover performance  tests were conducted as  listed  in  table 4.1.   As  the main 
engine torque was increased, the pilot compensated the increased torque by applying 
left pedal.  The pedal positions and the power coefficients are nearly linear (Fig D.1).  
The  agreement  between  the  pedal  position  and  the  calculated  pedal  position 
contributed  to  the  smallest  errors  among  all  tests.   All  the  errors  appeared  on  the 
negative side of the graph which meant the calculated tail rotor power was always less 
than the actual flight test results.  This agreement resulted in only ñ1.6-% errors and 
was  within  the  limit  recorded  in  the  maximum  potential  algorithm  elemental 
contributions (Table 3.1).  Figure D.2 contains the errors in detail.  Varying gradients 
in  the  pedal  positions  vs.  cp  graph  indicate  the  power  error  is  not  correctable  by 





model.   The pilot needed to apply more left pedal while  in right sideward flight.   In 
the  range of 20-kts  left  to 20-kts  right,  the  required pedal  travel was approximately 
0.8-in (Fig D.3).   The analytical model matched the trend of the  test results (Ref 6). 
The error at each data point  is shown in figure D.4.   The errors ranged from ñ5.1 to 
2.5-%  while  most  of  the  errors  were  less  than  4-%.    Since  all  the  components 
described  in  elemental  contribution  table  (Table  3.1)  were  considered  in  this 
50 








Trimmed  Forward  Flight  tests were  performed  in  level  unaccelerated  trimmed 





pedal inputs were required for  the  increasing main engine  torque.   Therefore, for all 
tested forward flight airspeeds, the tail rotor consumed the least power at 69-kts.  At 
this airspeed,  the vertical  fin  could generate 63-%  (Table 3.1) of  the  required  anti-
torque.  The analytical model generated tail rotor power errors of less than 6.7-% (Fig 








in  table  4.1.    The  test  results  showed  the  errors  ranged  from  ñ8.9  to  8.2-%  of 





trend  was  correlated.    The  model  used  contractor  (Ref.  8)  provided  data  set  for 
moment due to sideslip.  The flight test conditions were not the same as the available 







Yaw  rates  were  performed  as  presented  in  table  4.1.    During  the  tests, 
accelerations on the helicopter required the pilot to stop the rotations shortly after the 
initial rotation was commenced.  In order to standardize the analysis, the yaw rate at 
the  initiation  of  every  recovery  was  used  to  evaluate  the  characteristics  of  this 
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Constant  rates  were  difficult  to  establish  by  the  pilot.    The  pilot  stopped  the 
rotation with an opposite pedal input. The pedal input and yaw rates were collected.  
With  the  collected  information  and  calculated yaw  rates,  the model determined  the 
required tail rotor power accordingly.  The errors of the calculation model were within 




 In  order  to  simulate  the  step  input,  a  fixture  was  used  as  described  in  test 
methodology section of chapter 4.  The applied main engine torques were between 70 
to  80%.    Yaw  rates  and  the  pedal  positions  corresponding  to  the  motions  were 
collected and evaluated (Figs D.27 to D.33).  After the yaw rates were determined, the 
calculation model evaluated  the data.   The errors are presented  in  figures D.34 and 
53 
D.35.   The analytical model correlated with pedal position for  the flight  test results.  
Generally, the errors were within 3-%, with one exception of 5.7-% in a 0.25-in right 
test.   The  analytical model  assumes  static  rates  for  induced  tail  rotor  performance.  
The aircraft tail rotor experiences a dynamic acceleration, which is not modeled.  Left 
yaw  rates were consistently  lower  than  right  to prevent any over  torque conditions. 





For  ground  operation,  the  engine  torques were  between  10-%  to  30-%  engine 
torque.    There was  no  need  for  the  tail  rotor  variations  to  counter  the main  rotor 




Different engine  torques, 73-%  to 86-%, were used  to document  the helicopterís 
climb performance based on the operational flight profiles (Figs D.37 to D.40).  The 
results  from  these  different  engine  torques  generated  a  pattern  as  follows:  In 








There was  no  calculation model  for  the  either Loiter, Descent  or Approach & 





Two  flight  tests were  successfully performed and  the  test data were compared with 
the  analytical model.    The  results  from  each  flight  regime  revealed  various  errors 
when compared to the model. None of the errors exceeded 10-%, except the errors in 





C h a p t e r   6  
CONCLUSIONS 
Utilizing  pedal  position  in  simplified momentum  theory  as  a  sole  indicator  of  tail 
rotor power is a poor metric.  Even in the simplest case, a stationary hover, the pedal 
position  has  a  direct  correlation with  a  profile  tail  rotor  power.    In  order  to  get  a 
reasonable  approximation  for  hover  tail  rotor  power,  it  is  necessary  to  correct  for 
additional profile power effects and mechanical losses.  The uncompensated tail rotor 
power assumption using only  the  induced power with constant  inflow  is  in error by 
27.3-% at full power and increased to 42.7-% at 60% main engine torque. 
An accurate estimation for tail rotor power can be made by including parameters 
which  compensate  for  rotor  RPM,  altitude  density  correction,  axial  velocity, 
kinematic velocity and forward flight velocity.  A model was constructed based on the 
























transients  are  encountered  less  than  9.7-%  of  the  flight  time.   By  using  the  pedal 
positions, this model provides at least 90-% confidence in tail rotor power at all flight 
regimes evaluated  in  this  report, except any  sideslip  angle  exceeding 7.1-deg  (nose 





C h a p t e r   7  
RECOMMENDATIONS 
 
































































4.  Ira H. Abbott and Albert E. Von Doenhoff, ì Theory of Wing Sections,î  NACA-0012, 
p. 463. 
 





































































































































































Torque applied    =  0-20% 
Time        =  3 minutes 
 
Hover 
Torque applied    =  86-100% 
Avg. time      =  3 minutes 
 
Take-off & climb 
Torque applied    =  86-100% 
Time        =  3 minutes 
 
Cruise 
Torque applied    =  80-85% 
Time        =  55 minutes 
Cruise speed      =  96 kts 
 
Loiter 
Torque applied    =  60-70% 
Time        =  25 minutes 
 
Descent 
Torque applied    =  30-39% 













































Torque applied    =  21-25% 
Time        =  4 minutes 
 
Hover 
Torque applied    =  80-85% 
Time        =  3 minutes 
 
Take-off & climb 
Torque applied    =  80-85% 
Time        =  4 minutes 
 
Cruise 
Torque applied    =  80-85% 
Time        =  55 minutes 
Cruise speed      =  96 kts 
 
Loiter 
Torque applied    =   
Time        =   
 
Descent 
Torque applied    =  40-49% 








































Torque applied    =  21-25% 
Time        =  4 minutes 
 
Hover 
Torque applied    =  80-85% 
Time        =  3 minutes 
 
Take-off & climb 
Torque applied    =  80-85% 
Time        =  3 minutes 
 
Cruise 
Torque applied    =  80-85% 
Time        =  45 minutes 
Cruise speed      =  96 kts 
 
Loiter 
Torque applied    =  50-59% 
Time        =  15 minutes 
 
Descent 
Torque applied    =  40-49% 










































Torque applied    =  0-20% 
Time        =  3 minutes 
 
Hover 
Torque applied    =  75-79% 
Time        =  3 minutes 
 
Take-off & climb 
Torque applied    =  75-79% 
Time        =  3 minutes 
 
Cruise 
Torque applied    =  70-74% 
Time        =  90 minutes 
Cruise speed      =  65 kts 
 
Loiter 
Torque applied    =  70-74% 
Time        =  90 minutes 
 
Descent 
Torque applied    =  30-39%% 








































Torque applied    =  0-20% 
Time        =  3 minutes 
 
Hover 
Torque applied    =  86-100% 
Time        =  3 minutes 
 
Take-off & climb 
Torque applied    =  80-85% 
Time        =  3 minutes 
 
Cruise 
Torque applied    =  80-85% 
Time        =  50 minutes 
Cruise speed      =  96 kts 
 
Loiter 
Torque applied    =  60-70% 
Time        =  23 minutes 
 
Descent 
Torque applied    =  30-39% 









































Torque applied    =  21-25% 
Time        =  4 minutes 
 
Hover 
Torque applied    =  80-85% 
Time        =  3 minutes 
 
Take-off & climb 
Torque applied    =  80-85% 
Time        =  3 minutes 
 
Cruise 
Torque applied    =  80-85% 
Time        =  45 minutes 
Cruise speed      =  96 kts 
 
Loiter 
Torque applied    =  50-59% 
Time        =  15 minutes 
 
Descent 
Torque applied    =  30-39% 












































Torque applied    =  21-25% 
Time        =  4 minutes 
 
Hover 
Torque applied    =  80-85% 
Time        =  3 minutes 
 
Take-off & climb 
Torque applied    =  80-85% 
Time        =  3 minutes 
 
Cruise 
Torque applied    =  80-85% 
Time        =  45 minutes 
Cruise speed      =  96 kts 
 
Loiter 
Torque applied    =  50-59% 
Time        =  30 minutes 
 
Descent 
Torque applied    =  30-39% 

















































































































The  test will  be  conducted within  the  limits  of  the Operator's Manual  (Ref  9).    The 
maximum altitude for  the purpose of  this  test  is 5,000 feet pressure altitude.   Minimum 

































Low Speed  test will be  evaluated during a  single  flight of approximately 2.0 hour.   A 
chase car calibrated with GPS will be used to show various ground speeds (5 to 20-kts) to 
the  pilots.   This  test will  include  left  and  right  sideward  flight.       The  helicopter will 
maintain  In-Ground-Effect.    The  crew  in  the  chase  car  will  use  portable  radio  to 
communicate with the pilots.  Helicopter loading will be two pilots on the front seats, and 







will be 4000  feet.   The  tested airspeeds will  start  from 30-kts and  increase  to 100-kts.  
Helicopter loading will be two pilots on the front seats, and one observer in the passenger 
compartment.  The  center  of  gravity  (CG)  will  be  109.5  inches,  at  the  take-off  gross 




















be  two  pilots  on  the  front  seats,  and  one  observer  in  the  passenger  compartment. The 
center of gravity (CG) will be 109.5  inches, at  the  take-off gross weight (GW) of 3000 






Step  Input  test will  be  conducted  at  100%  rotor  RPM.    The  Step  Input  test will  be 
evaluated during a single flight of approximately 2.0 hour.  The pressure altitude will be 
1000 feet.  The indicated airspeeds will be maintained at zero.  A removable fixture will 
be  installed and used for  the  incremental movements of  the pedals.   The fixture will be 
moved  0.5-in  each  time.    The  pilots will  step  the  pedals  onto  the  fixture  and  let  the 
helicopter rotate about its vertical axis.  Test is considered completed when the helicopter 
starts to become unstable.    Helicopter loading will be two pilots on the front seats, and 







remain on  the  ground.   The  indicated  airspeed will be maintained  at  zero.   Helicopter 
loading  will  be  two  pilots  on  the  front  seats,  and  one  observer  in  the  passenger 
compartment.  The  center  of  gravity  (CG)  will  be  109.5  inches,  at  the  take-off  gross 







test  will  be  evaluated  during  a  single  flight  of  approximately  2.0  hour.    The  initial 
pressure altitude will be  from  the ground.   The pilots will perform  this  test with 75  to 
100-% main engine torque.  Helicopter loading will be two pilots on the front seats, and 





Loiter  test will  be  conducted  at  100-%  rotor RPM.   The Loiter  test will  be  evaluated 
during a single  flight of approximately 2.0 hour.   The pressure altitude will be at 3500 
feet.   The pilots will perform  this  test with 50  to 75-% main engine  torque.   Helicopter 
loading  will  be  two  pilots  on  the  front  seats,  and  one  observer  in  the  passenger 
compartment.  The  center  of  gravity  (CG)  will  be  109.5  inches,  at  the  take-off  gross 









compartment.  The  center  of  gravity  (CG)  will  be  109.5  inches,  at  the  take-off  gross 





Landing  test will  be  evaluated  during  a  single  flight  of  approximately  2.0  hour.   The 
initial pressure altitude will be at 1500 feet.  The pilots will perform this test with 30 to 
50-% main engine  torque.   Helicopter  loading will be  two pilots on  the front seats, and 





Sensitive  instrumentation  and  data  recording  equipment  is  installed  onboard  the  test 
aircraft.   Daqbook will be used to acquire engine and flying parameters.  Fuel flow data 
will be extracted from the Operatorís Manual.  The external equipment required to collect 








      2.     OAT; 
      3.  Altitude; 
      4.  Airspeed; 
      5.  % of  Torque; 












The  test crew must have a  thorough knowledge of aircraft  limitations.   All  level 
flight-testing  shall  be  conducted  within  the  established  flight  envelope  and  normal 
operating  limitations contained  in  the Aircraft Operator's Manual.   A chase car will be 
required for  the Low Speed Tests.   The crew will  terminate  the  test  in  the event of any 







The  flight  shall  be  conducted  in VFR  conditions  during  daylight.   Emergency 
actions  will  be  developed  and  briefed  by  the  aircrew  prior  to  the  installation  of 











Test Plan approval          25 July 2002 
 
Flight Brief            26 August 2002 




Dr. Lewis  is  assigned  as  the  aircraft  pilot-in-command  of  the  test  aircraft  and  project 
advisor.  Professor Stellar is assigned as a project advisor.  Kan-Wai Tong is assigned as 





•   Determine  the  tail  rotor  power  required  through  the  calculations  of  the 
corresponding pedal positions to the applied main engine torques.   
•   Summarize the differences between the analytical model and flight test data.  





Engine Failure-Hover          Loss of Tail Rotor Effectiveness 
  Autorotate            1.  Pedal-Full Left 
          2.  Cyclic-Forward 
Eng Fail-Low Alt/Low Airspd or Cruise    
1. Autorotate          Main Driveshaft Failure 
2. EMER SHUTDOWN          1.  Autorotate-maintain power 
              2.  EMER SHUTDOWN-after landing 
Engine Restart-During Flight   
1. Throttle-Close          Clutch Fails to Disengage 
2. Attempt Start            1.  Throttle-Open 
3. Land ASAP            2.  Land ASAP 
       
Engine Compressor Stall          Mast Bumping 
1. Collective-Reduce            Land ASAP 
2. ENG DEICE and HTR-OFF   
3. Land ASAP          Hot Start 
                1.  STARTER switch-Press 
Engine Overspeed            2.  Throttle-Close 
1. Collective-Increase   
2. Throttle-Adjust          Engine/Fuselage/Elec. Fire-Ground 
3. Land ASAP            EMER SHUTDOWN 
If RPM cannot be controlled manually:   
4. Autorotate          Engine/Fuselage Fire-In Flight 
5. EMER SHUTDOWN            If Power-On landing: 
                 1.  Land ASAP 
Engine Underspeed             2.EMER SHUTDOWN after landing 
a. If  powered flight w/ rotor in green        If Power-Off landing: 
    Land ASAP              1.  Autorotate 
b. Engine underspeed below 94% N2           2.  EMER SHUTDOWN 
1. Autorotate   
2. EMER SHUTDOWN          Electrical Fire-In Flight 
                1.  BAT and GEN switches-OFF 
Engine Surges          2. Land ASAP 
1. GOV RPM switch-INCR          3.  EMER  SHUTDOWN  after 
landing 
2. Throttle-Adjust to 98% N2   
3. Land ASAP          Smoke and Fume Elimination 
If engine surges are not controlled:            1.  Vents-Open 
4. Autorotate            2.   DEFOG & VENT  switches-
ON 
5. EMER SHUTDOWN   
                Overheated Battery   
Flight Control Malfunctions            1.  BAT switch-OFF 








































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































Nomenclature:       



















































µ Tip Speed Ratio     
σM Main Rotor Solidity   
σ Tail Rotor Solidity    
β Side Slip Angle (deg)   
θiF Vertical Fin Angle of Incidence (deg) 





















Variables Input:  (OH-58A+)      change           
          not change       
   Hover  FWD  Units    Errors          
QTotal  100 20 -%    0.00 1.33      
Ω 100 100 -%             
PT/Total  10.40 17.73 -%    Ped Pos           
b  2 2     1.949 5.452-in (from Full Left) 
c  0.439 0.439 -ft    Left Pedal  Right Pedal     
cd  0.017 0.017 @7-deg AA    (NACA 0012)       
hD  0 0 -ft             
r  0 60 -deg/sec    (+ = nose right, - = nose left)   
Prated  317.0 317.0 -hp             
PA  317.0 63.4 -hp             
lT  20.125 20.125 -ft             
s  1.625 1.625 -ft             
IZZ  17553 17553 -in-lb-sec2    (Ref. Bell Data I-7)    17553 
KBG  0.0025 0.0025           15100 
RM  17.7 17.7 -ft             
R  2.58 2.58 -ft             
Re  1.97E+06 1.97E+06     viscosity  0.00016     
Sfn  10 10 -ft2               
Sv  8 8 -ft2    (F value in Hover Gain-loss needs to be changed if varied) 
VF  0 100 -kts               
VL  0 0.00 -kts               
  (- right, + left)               
                   
Variables Input:  (OH-58A+)               
                     
ρSL 0.002377 0.002377 (slug/ft3)               
ρD 0.002377 0.002377 (slug/ft3)               
ΩM 37.07 37.07 (rad/s) 
 
              
Ω 275.4 275.4 (rad/s)               
θiF 7 7 -deg               
β 0 0 -deg  Center  Center           
α 0 0 -deg/sec2    (- = nose right, + = nose left)     
                     














Hovering Power Gain/Losses:                     
                         
1Tip Losses Factor (B):                     
  B=  1  - (  2  *  CT  )0.5 /  b         
  B=  1  - (  2  *  0.008343  )0.5 /  2         
  B=  0.94                     
                         
2Inertia Effects (IE):                     
  N=  IZZ  *  α =  lT  *  TIE         
                         
  TIE=  IZZ  *  α /  lT             
  TIE=  17553  *  0 /  20.125             
  TIE=  0.0-lbf               
                         
3Vertical Fin Blockage Correction (F):                 
  s/R=  1.625  /  2.58    Sv/A =  8  /  20.91    
  s/R=  0.630        Sv/A =  0.3826         
                         
  F=  1.07                (Ref. 3.5, p.36) 
                         
4Gear Box Loss (PG):                     
  PG=  0.0025*(  Prated  +  Pactual  )      (Ref. 3.1, p. 277)
  PG=  0.0025*(  317  +  32.98  )           
  PG=  0.8749-hp                 
                         
  η=  1-(  PG  /  PA  )           
  η=  1-(  0.8749  /  317.00  )           
  η=  0.9972                   
                         
5Fuselage Moment Contribution (N)                   
                           
  α = 1-deg                    
  (Chart)  Run 82                    
                  β        
  N/q=  error    N/q=  -46  Nosecenter  =  0-  deg 
  N/q=  -46-ft3                 
                         
  VN= [  VF2 +  Vv2 ]0.5             
  VN= [  02 +  0.002 ]0.5             
  VN=  0.00-ft/sec                 
                         
  q=  0.5*  ρD *  VN2           
  q=  0.5*  0.002377 *  0.002           
  q=  0.00-lb/ft2                 
                         
  N=  N / q  *  q                 
  N=  -46  *  0.00                 
  N=  0.00-ft-lb                 
                           
  Tfn=  N  /  lT                 
  Tfn=  0.00  /  20.125                 
  Tfn=  0.00-lb                   
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6Rotor Solidity:                       
  σR=  b  *  c  /( π *  R  )       
  σR=  2  *  0.439  /( π *  2.58  )       
  σR=  0.1083                   
                         
                         
                         
                         
                         
                         
7Inflow Effects:                       
  Vv=  r  *  lT  + VL             
  Vv=  0  *  20.125  + 0             
  Vv=  0.00-ft/sec                 
                         
  B*Vv/vo=  0.94*  0.00  /  49.06             
  B*Vv/vo=  0.00                   
                         
  B*Vi/vo =  1.19        (Chart)             
  Vi =  1.19  *  vo  /  B             
  Vi =  1.19  *  49.06  /  0.94             
  Vi =  62.41-ft/sec                 


























Hover:                                   
                                   
  P =(  Pi   *  F    +  Po   ) /  η                  
                                   
1 P =  PT/Total  *  PTotal  /  100                       
  P =  10.40  *  317.0  /  100                       
  P =  32.98  -hp                             
                                   
2 PM =  PA  -  P                           
  PM =  317.0  -  32.98                           
  PM =  284.0-hp                             
                                   
3 QM =  PM  *  550  /  ΩM                  
  QM =  284.0  *  550  /  37.07                    
  QM =  4214-ft-lbf                           
                                   
4 T =  QM  /  lT  +  Tfn  +  TIE                   
  T =  4213.9  /  20.125  +  0.00  +  0.00                   
  T =  209.4-lbf                             
                                   
5 CT =  T  / [  ρD * (  Ω *  R  )2  * (  π *  R  2)]   
(Ref. 3.2, 
p. 29) 
  CT =  209.4  / [  0.002377 * (  275.4 *  2.58  )2  * (  π *  2.58  2)]       
  CT =  0.008343                             
                                   
6 AM =  π *  RM2                         
  AM =  π *  17.72                         
  AM =  984.2-ft2                             
                                   
7 CP =  PA  *  550  / [  ρD *  AM  * (  ΩM *  RM)3]         
  CP =  317.0  *  550  / [  0.002377 *  984.2  * (  37.1 *  17.7  )3]         
  CP =  0.0002638                             
                                   
8 A =  π *  R2                         
  A =  π *  2.582                         
  A =  20.91-ft2                           
                                   
9 vo =[  T  /(  2  *  ρD *  A  *  B2)]0.5            
  vo =[  209.4  /(  2  *  0.002377 *  20.91  *  0.942)]0.5            
  vo =  49.06-ft/s                             
                                   
                                   
Induced + Inflow Effect                              
Vi =  62.41-ft/s                             
                                 
                                 
10 Pi =  T  *  Vi  /  550                       
  Pi  =  209.4  *  62.41  /  550                       
  Pi  =  23.76-hp                             
                                   
11 σR =  b  *  c  /(  π *  R  )                 
  σR =  2  *  0.439  /(  π *  2.58  )                 
  σR =  0.1083                             
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12 Po = [  ρD *  A  * (  Ω *  R  )3 *  0.125  *  σR *  cd  ] /   550   
  Po = [  0.002377 *  20.91  * (  275.4 *  2.58  )3 *  0.125  *  0.1083 *  0.02  ] /   550   
  Po =  7.464-hp                           
                                   
13 P =(  Pi   *  F    +  Po   ) /  η                  
  P =(  23.76  *  1.07  +  7.464  ) /  0.9972                   
  P =  32.98-hp                             
                                   
14 PME =  PA  -  P                    
  PME =  317.0  -  32.98                          
  PME =  284.0-hp                             
                                   
15
Err
or =  PME  -  PM            (Use Goal Seek to set Error to 0 by changing the %) 
 
Err
or =  284.0  -  284.0                           
 
Err
or =  0.00-hp                             
                                     
                                     
16 PT/M =  P  /  PME  *  100                       
  PT/M =  33.0 /  284.0  *  100                       
  PT/M =  11.6-%                             
                                   
17 U2 = (  Ω *  R  )2 +   Vi2                     
  U2 = (  275.4 *  2.58  )2 +   62.412                     
  U2 =   508799-ft2/sec2                           
                                   
18 CL =  2 *  T  / (  ρD *   U2 *  A  )            
  CL =  2 *  209.4  / (  0.002377 *   508799 *  20.91  )            
  CL =  0.01656                             
                                   
19 CL =  a  * (  θ -  φi )                     
                                   
19a φi =  ATAN [ Vi  / (  Ω *  R  )]                 
  φi =  ATAN [ 62.41  / (  275.4 *  2.58  )]                 
  φi =  0.08761-rad                             
                                   
19b θ =  φi + (  CL  /  a  )                     
  θ =  0.08761+ (  0.016558 /  0.1025  )                     
  θ =  0.2492-rad                             
                                   
19c θ =  14.28-deg                             
                                   
20
ped 
pos =  1.949Left Pedal                           








Forward Power Gain/Losses:                     
                         
1Tip Losses Factor (B):                     
  B =  1  - (  2  *  CT  )0.5 /  b         
  B =  1  - (  2  *  0.001599  )0.5 /  2         
  B =  0.97                     
                         
2Inertia Effects (IE):                     
  N =  IZZ  *  α =  lT  *  TIE         
                         
  TIE =  IZZ  *  α /  lT             
  TIE =  17553  *  0 /  20.125             
  TIE =  0.0-lbf                 
                         
3Vertical Fin Blockage Factor (F):                   
  sfn/R =  1.625  /  2.58        Sfn'/A=  8  / 20.91 
  sfn/R =  0.6298            Sfn'/A=  0.3826     
                         
  F =  1.07                (Ref. 3.5, p.36) 
                         
4Gear Box Loss (PG):                     
  PG =  0.0025*(  Prated  +  Pactual  )      (Ref. 3.1, p. 277) 
  PG =  0.0025*(  317  +  11.24  )           
  PG =  0.8206-hp                 
                         
  η =  1-(  PG  /  PA  )           
  η =  1-(  0.8206  /  63.40  )           
  η =  0.9871                   
                         
5Fuselage Moment Contribution (N)                   
  α = 1-deg                    
  (Chart)  Run 82                    
                  β        
  N/q =  error    N/q=  -46  NoseCenter  =  0-  deg 
  N/q =  -46-ft3               
                         
  VN = [  VF2 +  Vv2 ]0.5             
  VN = [  1002 +  21.072 ]0.5             
  VN =  170.09-ft/sec                 
                         
  q =  0.5*  ρD *  VN2           
  q =  0.5*  0.002377 *  170.12           
  q =  34.38-lb/ft2                 
                         
  N =  N / q  *  q                 
  N =  -46  *  34.38                 
  N =  -1581.7-ft-lb                 
                         
  Tfn =  N  /  lT                 
  Tfn =  -1581.7  /  20.125                 
  Tfn =  -78.59-lb                   
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6Rotor Solidity:                       
  σR =  b  *  c  /( π *  R  )       
  σR =  2  *  0.439  /( π *  2.58  )       
  σR =  0.1083                   
                         
                         
                         
                         
                         
7Inflow Effects:                       
  Vv =  r  *  lT  +  VL             
  Vv =  60  *  20.125  +  0.00             
  Vv =  21.07-ft/sec                 
                       
  B*Vv/vo =  0.97*  21.07  /  20.68             
  B*Vv/vo =  0.99                   
                       
  B*VH/vo =  7.9                     
                         
  B*Vi/vo =  0.22        (Chart)             
  Vi =  0.22  *  vo  /  B             
  Vi =  0.22  *  20.68  /  0.97             
  Vi =  4.68-ft/s                 
























Forward Flight:                                     
                                       
  P =(  Pi   *  F    +  Po   ) /  η                      
                                       
1 P =  PT/A  *  PA  /  100                           
  P =  17.73  *  63.4  /  100                           
  P =  11.24                                   
                                       
2 PM=  PA  -  P                               
  PM=  63.4  -  11.24                               
  PM=  52.2  -hp                                 
                                       
3 QM=  PM  *  550  /  ΩM                      
  QM=  52.2  *  550  /  37.07                        
  QM=  774-ft-lbf                                 
                                       
4 T =  QM  /  lT  +  Tfn  +  TIE                       
  T=  774  /  20.125  +  -78.59  +  0.00                       
  T=  -40.1-lbf                                 
                                       
5 CT=  T  / [  ρD * (  Ω *  R  )2  * (  π *  R  2)]           
  CT=  -40.1  / [  0.002377 * (  275.4 *  2.58  )2  * (  π *  2.58  2)]           
  CT=  0.001599                                 
                                       
6 AM =  π *  RM2                             
  AM =  π *  17.72                             
  AM =  984.2-ft2                                 
                                       
7 CP =  PA  *  550  / [  ρD *  AM  * (  ΩM *  RM)3]             
  CP =  63.4  *  550  / [  0.002377 *  984.2  * (  37.1 *  18)3]             
  CP =  0.0000528                                 
                                       
8 A=  π *  R2                             
  A=  π *  2.582                             
  A=  20.91  -ft2                               
                                     
9 vo=[  T  /(  2  *  ρD *  A  *  B2)]0.5                 
  vo=[  40.1  /(  2  *  0.002377 *  20.91  *  0.972)]0.5                 
  vo=  20.68-ft/s                                 
                                     
10 B*VH/vo=  0.97  *  100.00  /  20.68          (Chart)               
  B*VH/vo=  7.9                                 
                                     
11 B*Vv/vo=  0.97  *  21.075  /  20.68                           
  B*Vv/vo=  1.0                                   
                                       
  Induced + Inflow Effect                                   
12 Vi =  4.68-ft/s                                 
                                     
13 Pi=  T  *  Vi  /  550                           
  Pi=  40.1  *  4.68  /  550                           
  Pi=  0.34-hp                                 
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14 µ=  VF  / (  Ω *  R  )                         
  µ=  100  / (  275.4 *  2.58  )                         
  µ=  0.2375                                 
                                       
15 σR =  b  *  c  /(  π *  R  )                     
  σR =  2  *  0.439  /(  π *  2.58  )                     
  σR =  0.1083                                 
                                       
16 Po= [  ρD *  A  * (  Ω *  R  )3 * 0.125  * σR *  cd  *(  1 +  4.7  *  µ 2)] /   550 
  Po= [  0.002377 *  20.91  * (  275.4 *  2.58  )3 * 0.125  * 0.1083 *  0.02  *(  1 +  4.7  *  0.238 2)] /   550 
  Po=  9.422  -hp                               
                                       
17 P =(  Pi   *  F    +  Po   ) /  η                      
  P =(  0.34  *  1.07  +  9.422  ) /  0.9871                       
  P =  9.92-hp                                 
                                       
18 PME=  PA  -  P                        
  PME=  63.40  -  9.92                              
  PME=  53.5-hp                                 
                                       
19 Error=  PME  -  PM    (Use Goal Seek to set Error to 0 by changing the %)
  Error=  53.5  -  52.2                             
  Error=  1.33-hp                               
                                       
20 PT/M=  P  /  PME  *  100                         
  PT/M=  9.9  /  53.5  *  100                         
  PT/M=  18.5-%                               
                                     
21 U2 = (  Ω *  R  )2 +   Vi2                       
  U2 = (  275.4 *  2.58  )2 +   4.682                       
  U2 =   504925-ft2/sec2                              
                                     
22 CL =  2  *  T  / (  ρD *   U2 *  A  )              
  CL =  2  *  -40.1  / (  0.002377 *   504925 *  20.91 )              
  CL =  -0.00320                               
                                     
23 CL =  a  * (  θ -  φi )                       
                                     
23a φi =  ATAN[  Vi  / (  Ω *  R  )]                   
φi =  ATAN[  4.68  / (  275.4 *  2.58  )]                   
φi =  0.00659-rad                               
                                   
23b θ =  φi + (  CL  /  a  )                       
θ =  0.00659+ (  -0.003199 /  0.1025  )                       
θ =  -0.0246-rad                               
                                   
23c θ =  -1.41-deg                               
                                     





Summary of Results:  (OH-58A+)                         
                                 
   Hover  FWD                              
QTotal  100  20-%                           
Ω 100  100-%                           
VF  0  100-kts                           
PM  284.0  52.2-hp                           
T  209.4  -40.1-lbf                           
TIE  0.0  0.0-lbf                           
Tfn  0.0  -78.6-lbf                           
Pi   23.8  0.34-hp                           
Po   7.46  9.42-hp                           
PG  0.8749  0.8206-hp                           
F   1.07  1.07                            
P  32.98  9.92-hp                           
PA  317.00  63.40-hp                           
PT/A  10.40  17.73-%                           
Error  0.00  1.33-hp                          
PT/M  11.61  18.54-%                          
CP  0.0002638 0.0000528                           
CT  0.0083  0.00160                           
CL  0.01656  -0.00320                            
θ 14.28  -1.41-deg                           
Ped Pos  1.949  5.452-in  Left Pedal  Right Pedal                     
                                 
Results of Different Regimes:                             
                                 
Yaw Accelerations                  Deceleration Recovery 
   Test 1  40L 44L 27R  38R 40R          Test 1  40L 44L 27R 38R 40R
Flight Test     2.61 2.44 2.62  2.70 2.59       Flight Test     3.11 3.18 2.54 2.35 2.30
Model     2.35 2.39 2.56  2.48 2.50       Model     2.99 3.15 2.38 2.26 2.26
Difference (in)     0.26 0.05 0.06  0.22 0.09     Difference (in)     0.12 0.03 0.16 0.09 0.04
Difference (ped - %)    3.88 0.79 0.90  3.33 1.30     Difference (ped - %)    1.85 0.50 2.39 1.32 0.65
Difference (tail - %)     4.36 0.89 1.02  3.74 1.46     Difference (tail - %)    2.08 0.56 2.68 1.48 0.73
                                 
   Test 2  24L 18L 25L  25R 15R 30R 37R      Test 2  24L 18L 25L 25R 15R
Flight Test     2.57 2.51 2.48  2.81 2.82 2.7 2.78   Flight Test     3.02 3.01 3.15 2.52 2.52
Model     2.40 2.38 2.40  2.59 2.65 2.65 2.68   Model     2.88 2.94 3.08 2.42 2.41
Difference (in)     0.17 0.13 0.08  0.22 0.17 0.07 0.10   Difference (in)     0.14 0.07 0.07 0.10 0.11
Difference (ped - %)    2.47 1.94 1.12  3.31 2.61 1.08 1.52   Difference (ped - %)    2.12 1.04 1.09 1.42 1.63
Difference (tail - %)     2.77 2.18 1.26  3.72 2.93 1.21 1.70   Difference (tail - %)    2.38 1.17 1.23 1.60 1.83
                                 
Step                    Step             
   Test 1  0.25L 0.5L 0.25R              Test 2  0.25L 0.3L 0.3L 0.25R 0.32R
Flight Test     2.6 2.4 3.2           Flight Test     2.47 2.41 2.41 3.01 3.00
Model     2.44 2.32 2.86           Model     2.46 2.42 2.38 2.83 2.93
Difference (in)     0.16 0.08 0.34           Difference (in)     0.01 -0.01 0.03 0.18 0.07
Difference (ped - %)    2.39 1.19 5.07           Difference (ped - %)    0.21 -0.15 0.48 2.63 1.10
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